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PROCEDE ET DtSPOSITIF DE PILOTAGE DE L'ATTITUDE D'UN SATELLITE. 

_ On controle Tattitude dun satellite par commande de 
la Vitesse des cardans de gyrodynes d'une grappe de gyro- 
dynes, ayant des touples respectives montees sur des car- 
dans rotatifs sur une plate-forme du satellite, autour d'axes 
tf orientations differentes. 

On determine, a partirde conditions Initiate et finale en 
termes d'attitude/ Vitesse angulaire/ temps, une configura- 
tion de grappe eloignee de toute configuration singuiiere et 
telle que Teclnange de moment cinetique provoque la ma- 
noeuvre d'attitude desiree. Puis on ameno, de fagon simul- 
tanee et independante, chaque cardan dans son orientation 
de consigne grace a une consigne de position angulaire en- 
voyee en boucle ouverte dans rasservissement local en po- 
sition angulaire des cardans 
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PROCEDE ET DISPOSITIF DE PILOTAGE DE ATTITUDE 
D^UN SATELLITE 

5 

La pr^sente invention concerne les precedes et dispositifs de 
pilotage d' attitude de satellite par coiranande d' orientation de 
I'axe de rotation de la toupie des gyrodynes d'une grappe de 

]_0 gyrodynes montee dans le satellite. 

Les gyrodynes ou actionneurs gyroscopiques (designes souvent 
par le sigle anglo-saxon cmg) se differencient des roues de 
reaction, couramment utilisees pour commander 1' attitude d'un 
satellite par echange de moment cinetique, en ce qu'ils sont 

15 montes sur un support, appele cardan, orient able par au moins un 
moteur autour d^au moins un axe orthogonal a I'axe de rotation de 
la toupie. Dans la plupart des cas les toupies sont entrainees a 
Vitesse constante ou du moins peu variable lors de leur mise en 
oeuvre . Un exemple de gyrodyne est donn6 dans la demande de brevet 

20 frangais n** 98 00556 a laquelle on pourra se reporter,. 

Une grappe de gyrodynes doit comporter au moins trois 
gyrodynes pour permettre de reorienter un triedre de reference 
liee au satellite dans toutes les attitudes et au moins deux 
gyrodynes pour un pilotage 2 axes,, En pratique on utilise au moins 

2 5 quatre gyrodynes en giappe pour assurer une redondance,, 

La grappe de gyrodynes constitue un actionneur inertiel dont 
la commande permet d'appliquer un couple donnant a la plate-forme 
du satellite un profil de vitesses angulaires specifie, 
generalement par telechargement a partir du sol,. Le couple est 

30 genere par mise en vitesse de I'axe cardan de faq:on a faire 
precessionner la toupie. Pour la toupie d'ordre i, le couple Ci 
du a I'effet gyroscopique est donne par : 
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Ou Hi est le moment d'inertie de la toupie 
ai est la vitesse angulaire,. 

Un satellite comporte generalement un systeme de commande 
d' attitude qui regoit des signaux d' entree de capteurs permettant 
de determiner sa position angulaire dans un repere inertiel, Ce 
systeme, qui a generalement une constante de temps relativement 
longue, permet de maintenir le satellite dans une attitude de 
consigne en commandant les moteurs des roues de reaction, ou ceux 
des cardans lorsque le satellite est muni de gyrodynes , 

Dans le cas, considere ici, du controle d' attitude a I'aide 
d'une grappe de gyrodynes, le systeme de commande determine 
d'abord le couple & appliquer et doit en deduire une vitesse a 
appliquer aux cardans des gyrodynes , Les positions angulaires des 
cardans varient au cours du temps. La capacite de fourniture du 
couple total C est en consequence non stationnaire et non 
lineaire., Elle peut s'ecrire, sous forme matricielle : 



C = A(a) -cy (1) 

o\x A est la matrice jacobienne a^^ = 9H./5(T_j, avec 1=1 4 3 et j=l a 

4 {ou plus generalement un au nombre de gyrodynes). 

Une methode classique de guidage consiste, connaissant le 
couple C a fournir, ^ inverser la relation (1) pour obtenir les 
vitesses Oc de consigne a donner aux gyrodynes. 

Certaines missions prevoient des modifications importantes 
d' attitude du satellite dans des delais courts.. Les gyrodynes sont 
particulierement adaptes a ces missions « agiles »., A I'heure 
actuelle, on utilise essentiellement deux methodes pour determiner 
le profil de vitesses imposer aux supports des gyrodynes. 
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Suivant un premier precede, qu'on peut qualifier de guidage 
local, on calcule & chaque demande de couple, la vitesse angulaire 
requise pour chaque support par la formule (2) ce qui revient a 
une pseudo- inversion de la Jacobienne . La contrainte imposee pour 
5 tenir compte de la redondance est la recherche d'un mouveiTient a 
energie minimale. 

ac = [A' (A,.A' C (2) 



IQ L' experience a montre que cette approche conduit souvent k 

delaisser un gyrodyne dont la reorientation vers la direction 
requise demande trop de vitesse a tous les supports, avec le 
resultat que finalement la grappe comporte une toupie 
« dormante », tandis que toutes les autres se regroupent dans une 

15 direction opposee. La grappe est alors dans une configuration 
singuliere : le moment cinetique est maximum dans cette direction 
opposee et il est impossible d'obtenir un couple selon cette 
direction. 

II existe des algorithmes d'evitement local des singularites 
20 par des mises en vitesse des cardans, telles que le couple total 
resultant soit nul . Mais ces algorithmes sont peu efficaces, car 
1' approche de la singularity est d^tect^e tardivement faute de 
predictions sur le profil de couple a suivre. On est en 
consequence conduit d surdimensionner la capacity de la grappe, 
25 afin de s'affranchir de la plupart des singularites,. 

Une autre approche, qu'on peut qualifier de guidage global 
continu, implique de calculer, avant le d6but de la manoeuvre de 
changement d' attitude du satellite, la meilleure trajectoire de 
reconfiguration de grappe a(t) pendant toute la manoeuvre , afin 
3Q d'eviter de passer a proximite d'une configuration singuliere,, Ce 
calcul est tres lourd. II doit etre fait au sol, puis telecharge. 
La presente invention vise a fournir un precede permettant, 
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dans le pilotage de 1' attitude par gyrodynes, de s'^affranchir du 
piobl^me des singalarites, tout en iimitant la charge de calcul 
associee.. L' invention permet alors d' exploiter 1' integralite de la 
capacite de la grappe pour les basculements de 1' attitude du 

5 satellite.. 

Pour cela, 1' invention utilise notarrmient le fait que la 
capacite de couple d'un gyrodyne n'est limitee que par la vitesse 
de rotation maximale du moteur d' entrainement du cardan 
invention utilise egalement la constatation qu' il est possible 

IQ de passer transitoirement dans une configuration singuiiere, a 
condition que ce soit au cours de la reconfiguration de la grappe 
de gyrodynes vers une consigne predeterminee et alors que les 
cardans sont animes d'une vitesse angulaire importante . 

En consequence 1' invention propose un precede de pilotage de 

15 r attitude d'un satellite, par coinitiande d'une des gyrodynes d'une 
grappe (g^neralement d'au moins quatre gyrodynes), ayant des 
toupies respectives montees sur des cardans montes rotatifs sur 
une plate-forme du satellite, autour d'axes d' orientations 
differentes, suivant lequel ; 

20 - on determine, a partir de conditions initiale et finale en 

termes d' attitude/vitesse angulaire/tempS/ une configuration de 
grappe eloignee de toute configuration singuiiere telle que 
I'echange de moment cinetique entre la grappe de gyrodynes et le 
satellite pendant une duree impartie provoque la manceuvre 

25 d' attitude desir^e, 

- amene, de facjon simultanee et independante, 1' orientation 
de chaque cardan dans son orientation de consigne grace a une 
consigne de position angulaire envoyee en boucle ouverte dans 
I'asservissement local en position angulaire des cardans. 

30 Pour cela, 11 est avantageux de provoquer une mont^e en 

Vitesse des moteurs d' entrainement des cardans dans le temps 
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minimum compatible avec la tenue des gyrodynes, puis un palier de 
Vitesse et un retour a zero de la vitesse, 

L' invention pennet aussi de reduire la duree des 
bascuiements par la reduction des phases d' acceleration et de 

deceleration angulaires de debut et de fin de manoeuvre, 
Pratiquement/ la montee en vitesse sera quasi-instantanee en 
regard du temps de reponse de 1' asservissement de systeme de 
controle d' attitude., Le moment cinetique interne est reoriente 
dans la direction adequate pour obtenir le profil de vitesse et 
d' attitude du satellite recherche avant que ce systeme 
n' intervienne. 

existence d'une redondance permet de disposer d'un degre de 
liberty dans le choix de la configuration de grappe en 
basculement. II sera souvent avantageux de choisir^ parmi les 
criteres de choix^ I'un des suivants : 

- Racine carree du determinant de (AA' ) maximal, ce qui 
revient a une maximisation de la marge par rapport aux 
singularites ; 

- Minimisation de la norme infinie du vecteur s, ou le 
vecteur s est le vecteur des normes des lignes de A'(A.,A)"^, ce qui 
correspond au maximum de la gouvernabilite en couple 3-axes de la 
configuration d'arriv6e ; 

- Norme infinie de a minimale, ce qui correspond a un minimum 
du temps de reconfiguration de grappe ; 

- Morme 2 de <y minimale (reconfiguration a ^nergie minimale). 
Le precede permet en outre de prendre en compte une 

contrainte de domaine angulaire d' orientation de chaque support en 
limitant le domaine a une plage determinee^ par exemple de 360*^, 
on peut ainsi eviter des liaisons par bagues et balais et utiliser 
des cables pour le passage de la puissance et des signaux,. 

La configuration d'arrivee des supports etant eloignee des 
singularites, le systeme de controle d' attitude peut compenser les 
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erieurs r^siduelles d' attitude et de vitesse du satellite par la 
loi d' inversion de la Jacobienne evoquee precedemment 

AprSs quelques luanceuvres, les excursions des positions 
angulaires des supports autour de la configuration de consigne 
5 restent limitees ; des desaturations en periode de veille 
permettent de ramener la grappe en configuration canonique . 

L' invention propose egaiement un dispositif de pilotage 
d' attitude permettant de raettre en ceuvre le precede ci-dessus,. 
Dans un tel dispositif; il est possible de borner le domaine de 
10 debattement angulaire de I'axe cardan d'un gyrodyne 1-axe (par 
exemple a ± H tour) . 

Les caracteristiques ci-dessus alnsi que d'autres 
apparaitront itiieux a la lecture de la description qui suit d'un 
mode particulier de realisation de 1' invention, donne a titre non 
15 limitatif La description se refers aux des sins qui 
I'accompagnent, dans lesquels : 

- la figure 1 est un schema en perspective montrant une 
disposition possible de quatre gyrodynes 1-axe d'une grappe, en 
position canonique ; 
20 - les figures 2A et 2B montrent la variation dans le temps du 

couple applique par un gyrodyne et un moment cinetique H echange 
avec la plate-forme, pour plusieurs profils de mise en vitesse, 

La figure 1 montre une grappe de quatre gyrodynes 10a, 10b, 
IQc, lOd identiques, ayant chacun une toupie 12 montee sur un 
25 cardan 14 de fagon h pouvoir tourner autour d'un axe 16,. Un moteur 
non represente maintient la toupie en rotation, generalement a 
vitesse constante,. Chaque cardan est monte sur la plate-forme du 
satellite (non representee) de fagon a pouvoir tourner autour d'un 
axe 18 orthogonal a I'' axe 16., Les axes 18 ont des orientations 
3 0 diff ^rentes ,. Dans le cas represente, ils occupent les aretes d'une 
pyramide reguliere de sommet 20. 

Chacun des cardans est muni d'un moteur 22, dont un seul est 
reprSsentfe/ permettant de le faire tourner autour de I'axe 18 
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respectif., Un capteur angulaire 24 donne une information sur 
i' orientation du cardan et done du plan de la roue 12.. 

Le maintien du satellite dans une attitude de consigne dans 
un repere inertiel est assure par un systeme de commande 
5 attitude qui peut etre d^un type connu , II comports un organe 26 

de calcul et de commande du moteur 22 qui regoit des consignes 
d' orientation d'un emetteur-iecepteur 28 de liaison avec le sol et 
des signaux 30 provenant de capteurs non representes, tels que 
capteurs d'etoile et d' horizon terrestre, etc Cet organe commande 

10 des circuits de puissance 32 alimentant les moteurs.. Ce systeme a 
generalement une constante de temps relativement longue, de 
quelques secondes a plusieurs dizaines de secondes., 

Le dispositif comporte egalement des moyens de commande 
supplementaires 34 dans lequei des positions finales a donner aux 

15 cardans des gyrodynes sent telechargees pour provoquer une 
manoeuvre de reorientation du satellite, Comme il a ete indiqu6 
plus haut/ cette position finale de tous les gyrodynes est evaluee 
en partant de I'hypothese que la reconfiguration sera terminSe 
avant que le system© de controle d' attitude n' intervienne pour 

20 annuler la difference entre 1' attitude reelle et 1' attitude de 
congigne du satellite dans un repSre inertiel,. 

La reconfiguration de la grappe s'effectue par reorientation 
quasi-instantanee et independante des axes de toupie, et non pas 
par suivi pas a pas d'une trajectoire continue predeterminee ,. 

25 La configuration initiale est non-singuliere et la 

configuration finale est calculee pour etre non-singuli^re 
egalement . Les configurations intermediaires sont tellement 
transitoires qu'une improbable perte de rang de la Jacobienne 
passe virtuellement inapergue du systeme de controle d' attitude 

30 26.. 

II n'est alors plus necessaire de surdimensionner la capacite 
de contr61e de la grappe pour eviter les singuiarites.. On peut 
utiliser 1' integralite de la capacite de moment cinetique de la 
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grappe pour realise! les manoeuvres. One partie de la marge gagnSe 
peut etre r6serv6e pour degager du temps pour les transitoires de 
tranquillisation et d'affinage du pointage en axes inertiels en 
fin de basculement. 

La diminution des vitesses crete de basculement obtenue grace 
a la reduction de la duree des phases d' acceleration et de 
deceleration apparait sur les figures 2A et 2B. 

En adoptant un couple eieve, on donne au profil de vitesse, 
reproduit par le profil de moments cinetiques, une forme 
rectangulaire (lignes en traits pleins sur les figures 2A et 2B) ,. 

La capacite de moment cinetique maximal requise de la grappe 
pour provoquer I'echange de moment cinetique global est jusqu'a 
deux fois moindre que dans le cas du couple faible lepresente par 
une ligne en traits mixtes« Or, la capacite de moment cinetique 
est un facteur essentiel de dimensionnement de la grappe (masse, 
dimensions et vitesse de rotation des toupies) , alors que la 
capacity de couple d'un gyrodyne n'est limitee que par la vitesse 
de rotation maximale du moteur de cardan.. 

II est en consequence avantageux de rechercher un profil de 
moment cinetique rectangulaire ou trapfezoidal de moments 
cinfetiques, avec un long palier constant,. Les leglages des pentes 
de depart et d'arriv6e assurent la continuite du profil par 
rapport aux conditions initiales et finales de vitesse angulaire 
specif iee., 

Dans le cas extreme d'un profil rectangulaire, le guidage de 
la grappe est tres simplifie, puisqu' il suffit de calculer une 
configuration a de consigne pour la grappe telle que R(cj) 
^gat^sat '^sat ^tant la vitesse angulaire) au lieu d'une 

trajectoire continue a(t) . 

Pour cela, une consigne de position est envoyee en boucle 
ouverte a chaque moteur au debut de chaque manoeuvre.. 
L'asservissement en position utilise un codeur angulaire et 
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reoriente le cardan au plus vite ; la seule limite est Za bande 
passante du controle des moteurs de cardan et leur vitesse 

maxima le . 

Le moment cinetique interne est reoriente de fagon quasi- 
5 instantanee en regard des temps de reponse de 1' asservissement de 
controle d' attitude. Si necessaire, le systeme de controle 
d' attitude peut etre mis hors service pendant la reconfiguration 
de grappe ou sa commande de couple limitee a une valeur tres 
inferieure a la capacite des gyrodynes., Pour cela, on peut 

10 utiliser des techniques de saturation ou de filtrage.. Les moteurs 
des cardans peuvent etre du type pas a pas. On supprime ainsi la 
boucle d' asservissement en position, puisque le moteur pas a pas 
est directement commande en position. Le contrSle fin des 
microperturbations et des depointages peut alors St re assure non 

15 pas par de petites reorientations des axes cardans, mais par 
1' acceleration ou la d6c616ration des toupies d'inertie, le 
systeme s' apparentant alors k une gerbe instationnaire de roues de 
reaction.. 

Une fois la grappe reconfigures ^ le satellite est anime de la 
20 bonne Vitesse autour de I'axe choisi, aux incertitudes sur les 
inert ies et les alignements prfes., 

Coinme la reconfiguration n'est pas strictement instantanee, 
il se cree une erreur d' attitude par rapport au profil theorique 
de consigne. Le systeme de controle d*^ attitude doit annuler cette 
25 erreur.. 

La configuration d'^arrivee des cardans etant choisie assez 
loin d'une singular ite, le systdme de controle d' attitude peut 
compenser ces erreurs sans difficulte par une loi de guidage local 
classique de la grappe.. Meme au bout de plusieurs manoeuvres, les 
30 excursions des positions cardans autour de la configuration de 
consigne restent limitees et la grappe peut etre ramenee en 
configuration canonique lors de phases de desaturation en periode 
de veille.. 
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REVENDICATIONS 

1. Procede de ccntrole de 1' attitude d'un satellite, par 
commande de la vitesse des cardans de gyrodynes d'une grappe de 
gyrodynes, ayant des toupies respectives montees sur des cardans 
rotatifs sur une plate-forme du satellite, autour d'axes 
d' orientations differentes; suivant iequel : 

- on determine/ a partir de conditions initiale et finale en 
termes d' attitude/vitesse angulaire/ temps, une configuration de 
grappe eloignee de toute configuration singuliere telle que 
I'echange de moment cinfetique entre la grappe de gyrodynes et le 
satellite pendant une dur^e impartie provoque la manceuvre 
d' attitude desiree, 

on amene, de fagon simultanee et independante, 
1' orientation de chaque cardan dans son orientation de consigne 
grace a une consigne de position angulaire envoyee en boucle 
ouverte dans I'asservissement local en position angulaire des 
cardans . 

2. Procede selon la revendication 1, caractferise en ce qu'on 
provoque la montee en vitesse de fa(;on quasi instantanee en regard 
du temps de reponse de I'asservissement d'un syst^me general de 
contrSle d' attitude., 

3. Procede selon la revendication 1 ou 2, caracterise en ce 
qu'on limite 1' action du systeme general de controle d' attitude du 
satellite pendant la reconfiguration de grappe. 

4., Proc6d6 selon la revendication .3, caracterise en ce qu'on 
limite Inaction par saturation ou filtrage du couple de controle 
demands par le systeme de controle d' attitude,. 

5. Procede selon I'une quelconque des levendications 1 a 4, 
caracterise en ce que la grappe est composee de gyrodynes 1-axe,. 

6. Procede selon la revendication 5, caracterise en ce que, 
la grappe etant composee de quatre gyrodynes au moins, on choisit 
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pour configuration de consigne, parmi les configurations possibles 
de la grappe, celle qui optimise un critere de choix choisi 
parmi ; 

- Racine carree du determinant de (AAM maximal, ce qui 
5 revient a une maximisation de ia marge par rapport aux 

singular ites, A' etant la matrice jacobienne definie par la 
formule 3ij = 9Hi/9aj, avec i = lci3etj = la4 

- Minimisation de la norma infinie du vecteur ou le 
vecteur g est le vecteur des normes des lignes de A'(A.A}'S ce qui 

0 correspond au maximum de la gouvernabilit6 en couple 3-axe5 de la 
configuration d'arrivee ; 

- Norme infinie de o rainimale/ ce qui correspond a un minimum 
du temps de reconfiguration de grappe ; 

-- Norme 2 de o minimale (reconfiguration S energie minimale) . 
5 7,. Procede selon I'une quelconque des revendications 

precedenteS; caracterise en ce qu'on limite le domaine angulaire 
de debattement de chaque cardan. 

8. Procede selon la revendication 1/ caracterise en ce qu'cn 
reoriente chaque toupie par un moteur pas a pas., 
0 9,. Procede selon la revendication 7, caracterise en ce qu'on 

fait passer les signaux et la puissance vers le cardan a I'aide 
d'un faisceau de cables 

10., Dispositif de pilotage de 1' attitude d'un satellite 
comprenant : 

5 une grappe d'au moins trois gyrodynes (lOa-lOd) pour un 

pilotage 3 axes ou d'au moins deux gyrodynes pour un pilotage 2 
axes ayant des toupies respectives montees sur des cardans 
rotatifs sur une plate-foime du satellite autour d'axes 
d' orientations diff^rentes ; et 

;0 des moyens pour determiner, a partir de conditions initiale 

et finale en termes d' attitude/vitesse angulaire/temps, une 
configuration de grappe 61oignee de toute configuration 
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singuliere telle que I'echange de moment cinetique entre la 
grappe de gyrodynes et le satellite pendant una duree impartie 

provoque la manoeuvre d' attitude desiree et pour commander les 
moteurs de cardan de fagon a amener^ de fagon simultanee et 
independante, 1' orientation de chaque cardan dans son 
orientation de consigne grace a une consigne de position 
angulaire envoyee en boucle ouverte dans 1' asservissement local 
en position angulaire des cardans.. 
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